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Sommario
Obiettivo della tesi e` lo sviluppo del controllo di un sistema di condiziona-
mento elettrico da installare sui velivoli regionali All-Electric del programma
europeo Clean Sky. Il programma Clean Sky ha come obiettivo raggiunge-
re progressi significativi nella riduzione dell’impatto ambientale del traffico
aereo. Il modello del sistema di condizionamento e` stato fornito, in versione
criptata, da un partner del programma Clean Sky e necessita del controllo
per l’integrazione nel modello complessivo di simulazione dei sistemi elet-
trici di bordo sviluppato dall’Universita` di Pisa in collaborazione con partner
europei anch’essi membri del programma.

Abstract
The aim of the thesis is the development of the control of an electric envi-
ronmental control system installed on the All-Electric regional aircraft of the
European Clean Sky program. The aim of Clean Sky program is to achieve
significant progress in reducing the environmental impact of aviation. The
model of the electric environmental control system is supplied, in encrypted
version, by one partner of the Clean Sky program and it needs the control
for integration into the global simulation model of the on-board electric sy-
stems developed by the University of Pisa in collaboration with European
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Il traffico aereo e` costantemente in crescita sia su lunghe tratte che su brevi
tratte come quelle regionali. Di pari passo cresce sempre di piu` l’attenzione
per le condizioni di salute del nostro pianeta. Il progetto Green Regional
Aircraft (GRA), sviluppato da Clean Sky, ha come obbiettivo quello di ri-
durre l’impatto ambientale di un velivolo che si muove su tratte regionali
con capienza di circa 90 posti mediante l’eliminazione dei sistemi che ne-
cessitano di potenza pneumatica e/o idraulica rimpiazzandoli con sistemi
elettrici.
Il sistema di condizionamento di un velivolo e` fra i sistemi di bordo che
richiedono piu` potenza. Negli ultimi anni, il crescente bisogno di competiti-
vita` sul mercato e di riduzione delle emissioni ha spinto le maggiori aziende
produttrici di velivoli a trovare le soluzioni alternative all’uso da parte del si-
stema di condizionamento di aria spillata dai primi stadi del compressore
del propulsore dotandoli per esempio di compressori dedicati. In tal modo,
si migliora notevolmente il rendimento del propulsore con benefico ritorno
sul consumo di carburante. Il lavoro di tesi che viene esposto nei capitoli
seguenti ha avuto come scopo l’integrazione del modello di un sistema di
condizionamento elettrico (E-ECS), sviluppato da uno dei partner del pro-
getto Clean Sky, in un modello complessivo di simulazione di sistemi di
bordo di velivoli All-Electric. Per poter integrare il modello del E-ECS e` sta-
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to necessario realizzare i controlli in temperatura e pressione della cabina
del velivolo. Poiche` il modello termico del velivolo risulta complesso e com-
posto da piu` zone, e` stato realizzato un modello semplificato di cabina in
modo da facilitare la sintesi dei controlli. La tesi e` cosı` strutturata
Capitolo 1 in cui viene fatta una presentazione dei sistemi di condizio-
namento (ECS) utilizzati in aeronautica, indicandone le normative di
riferimento nonche` le specifiche di progetto.
Capitolo 2 in cui viene descritto il software di simulazione dei sistemi di
bordo denominato Shared Simulation Environment ed utilizzato per
lo sviluppo di opportune logiche di controllo della potenza elettrica
a bordo del velivolo e nel quale verra´ implementato il controllo del
E-ECS. Viene inoltre esposta la struttura del E-ECS limitandosi a
fornire poche informazioni in quanto il modello e` coperto da segreto
industriale.
Capitolo 3 in cui viene illustrato il modello non stazionario a parametri con-
centrati della cabina del velivolo sviluppato in ambiente MatlabSimu-
link e in ambiente AMESim per lo studio della dinamica di pressione
e temperatura. Tale modello e´ necessario per la sintesi del controllo
di pressione e temperatura.
Capitolo 4 in cui viene illustrata la struttura del controllo in pressione e
temperatura.
Capitolo 5 in cui vengono mostrati i risultati dell’implementazione del si-
stema E-ECS nel modello globale.
Capitolo 1
Sistema di condizionamento
I velivoli civili per trasporto passeggeri sono concepiti per trasportare in mo-
do sicuro e confortevole il carico pagante da un punto ad un altro del globo.
Durante le fasi di un volo, taxing, take-off, crociera e landing le condizioni
climatiche esterne al velivolo cambiano sensibilmente con temperature che
possono variare tra −50◦C e 50◦C al suolo e tra −70◦C e −30◦C alla quo-
ta di 11000m e con pressioni da 1013.25hPa a 22.63hPa rispettivamente.
In tali situazioni il comfort e la sicurezza dei passeggeri viene a mancare
Figura 1.1 Figura 1.2 .
Il sistema di condizionamento, Environmental Control System, provvede
con i suoi componenti alla ventilazione, al raffreddamento, al riscaldamen-
to, al controllo dell’umidita´, della pressione e della qualita` dell’aria in cabina
passeggeri, cabina piloti e nel compartimento cargo. Di solito questo si
compone di un sistema di distribuzione e ventilazione, di un Air Conditio-
ning Pack e delle prese d’aria e valvole di scarico necessarie. Nelle con-
figurazioni usualmente adottate il sistema ECS preleva l’aria sia dall’ester-
no che attraverso spillamenti dal compressore del propulsore del velivolo
diminuendone cosı´ il rendimento e aumentando dunque il consumo di car-
3
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Figura 1.1: Pressione e temperatura con la quota (modello ISA)
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Figura 1.2: Effetto del differenziale di pressione sull’orecchio umano con l’aumentare della
pressione [1]
burante. La tendenza attuale, adottata anche sul Green Regional Aircraft,
e´ quella di eliminare lo spillamento dal compressore del propulsore dimi-
nuendo il consumo di carburante e, nell’ottica All-Electric, utilizzare solo
componenti elettrici.
1.1 Regolamenti
I requisiti di progettazione del ECS e dei suoi componenti sono fissati del-
la Federal Aviation Administration(FAA) e dalla Joint Aviation Authorities
(JAA), nelle rispettive aree geografiche di competenza, all’interno della
FAR/JAR Part 25 nei paragrafi di seguito elencati:
FAR/JAR 25.831 Ventilation
FAR 25.832 Cabin ozone concetration
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FAR/JAR 25.841 Pressurized cabins
FAR/JAR 25.1309 Equipemetn, systems and installations
FAR/JAR 25.1461 Equipement containing high energy rotors
1.2 Sistema di Ventilazione
Il sistema di ventilazione ha lo scopo di distribuire e far circolare l’aria all’in-
terno della cabina in modo da ottenere una temperatura piu´ uniforme pos-
sibile e di eliminare eventuali odori e contaminazioni. Le norme FAR/JAR
prevedono che in cabina non vi siano alte concentrazioni di gas e vapori ed
in particolare che:
• Il limite di monossido di carbonio sia di 1 parte su 20000 parti di aria
• Il limite di biossido di carbonio sia del 5% in volume, equivalente a
quello al livello del mare
In generale il sistema di ventilazione e` costituito da un linea di condutture,
da camere di mescolamento e da diffusori posti nella parte alta della fuso-
liera. Parte dell’aria all’interno della cabina viene fatta circolare nella stiva
sotto il pavimento (underfloor) per poi essere espulsa mediante la valvo-
la di outflow. L’aria che non viene espulsa mediante la valvola di outflow
viene fatta ricircolare in cabina, sterilizzandola attraverso filtri HEPA, con
una percentuale del 30− 55%. Il rateo tra il flusso d’aria ricircolata e quella
proveniente dal sistema di condizionamento viene valutato considerando 4
fattori:
• Portata minima di aria fresca per la rimozione di contaminazioni ed
odori
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Figura 1.3: Sistema di ventilazione [15]
• Necessita´ di mantenere un’adeguata temperatura in cabina
• Portata d’aria complessiva in grado di garantire un’adeguata ventila-
zione
• L’aria prelevata dall’esterno necessita una pressurizzazione
In condizioni di normale funzionamento e nel caso di possibile guasto,
il sistema di ventilazione deve garantire 0.25kg di aria fresca al minuto per
passeggero, corrispondenti a 5l/s per passeggero alla quota di 2440m [5].
Per prevenire la sensazione di aria stagnante il flusso d’aria in uscita dai
diffusori deve avere una velocita´ tra 0.1− 0.35m/s[2].
1.3 Air Conditioning Packs
L’Air Conditioning Pack provvede a fornire aria secca, sterile e priva di pol-
veri in cabina con una data temperatura, portata e pressione in grado di
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soddisfare i requisiti imposti dalle normative. Esso e` composto essenzial-
mente da un compressore e una turbina, detti Air-Cycle Machine (ACM), da
valvole per il controllo della temperatura e della portata e da scambiatori di
calore. In sintesi il ciclo operativo del sistema di condizionamento consiste
nel comprimere l’aria esterna attraverso un compressore aumentandone la
temperatura, espanderla in una turbina raffreddandola e facendo conden-
sare il vapore che viene in seguito estratto mediante separatori di umidita`.
Miscelando poi aria calda e aria fredda e` possibile ottenere un flusso d’aria
con temperatura, pressione e umidita` voluta. Il sistema e` quasi sempre a
ciclo aperto, come nel caso in esame.
Figura 1.4: Ciclo di Joule inverso e ciclo bootstrap [15]
I cicli frigoriferi maggiormente utilizzati sui velivoli atmosferici sono i cicli
ad aria. In particolare, i cicli teorici utilizzati sono il ciclo di Joule inverso e
quello bootstrap Figura 1.4. In figura Figura 1.5 sono riportati le configura-
zioni degli ACM comunemente utilizzati. In Figura 1.6 invece viene mostra-
to dove vengono generalmente alloggiati gli ACM. Per garantire la ridon-
danza del sistema generalmente vengono impiegati due o piu` pacchi.Nel
caso in esame ne vengono utilizzati due.
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Figura 1.5: Configurazioni ACM [2]
Figura 1.6: Alloggiameno pacchi[11]
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1.4 Condizioni Operative
Le condizioni operative di un velivolo cambiano significativamente per ogni
sua diversa applicazione. In generale le prestazioni del sistema di con-




ognuna delle quali riferita a 2 diverse situazioni
• Velivolo al suolo, a livello del mare
• Velivolo in quota, crociera
Si ottengono cosı´ quattro punti operativi in cui andare a stimare le pre-
stazioni del sistema. In Figura 1.7 sono riportate le temperature ambien-
tali, in funzione della quota, tipiche per la progettazione del sistema di
condizionamento di un velivolo.
Figura 1.7: Temperatura aria esterna nelle diverse condizioni operative [2]
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1.4.1 Controllo Pressione
La pressione ambiente e dunque la pressione parziale dell’ossigeno in
cabina sono requisiti fondamentali per la sopravvivenza a bordo del veli-
volo.La pressione di cabina viene usualmente definita mediante la quota
equivalente ad una data pressione. La FAR/JAR 25, per evitare il verifi-
carsi di ipossia, richiede al sistema di pressurizzazione (ECS) di garanti-
re una pressione non inferiore a quella relativa ad una quota di 8000ft o
2440m in condizioni normali, che corrisponde ad una pressione limite di
75kPa (10.9psi). Alla quota di crociera, ed in generale, la pressione in
cabina viene regolata in modo da mantenere un differenziale massimo di
pressione∆P = Pcabin − Pext, dettato da limiti strutturali, di 55 − 62kPa
(8 − 9psi) [16]. In Figura 1.8 viene riportato un classico profilo di pressu-
Figura 1.8: Profilo di Pressurizzazione [13]
rizzazione. Un’altra funzione richiesta al ECS e` quella di garantire delle
variazioni di pressioni accettabili per l’orecchio umano. Ratei accettabi-
li per lunghi periodi sono rispettivamente 1.1kPa/minuto (91m/minuto o
300ft/minuto) per incrementi di pressione e quindi per decrementi di quo-
ta della cabina e di 1.8kPa/minuto (152m/minuto o 500ft/minuto) per
decrementi di pressione e quindi incremento di quota della cabina [1]. Co-
me si vede nella Figura 5.11 l’orecchio puo` sopportare dei ratei maggiori
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Figura 1.9: Ratei accettabili per il cambiamento di pressione [17]
ma per tempi limitati.
Il controllo della pressione, del differenziale di pressione ∆P = Pcabin −
Pext e del rateo di pressione in salita e in discesa all’interno degli ambienti
pressurizzati della fusoliera viene conseguito mediante la valvola di out-
flow posta di solito nel cono posteriore del velivolo. Oltre alla valvola di
out-flow, il velivolo e` dotato di una valvola di sicurezza per evitare diffe-
renziali negativi oltre i −690Pa (−0.1psi) e una di sicurezza che si apre in
caso di massimo differenziale positivo 60kPa(8 − 9psi)[1].L’insieme di tali
componenti, con le dovute ridondanze ed insieme alla logica di controllo,
costituiscono il Cabin Pressure Control System (CPCS). Per quanto riguar-
da la pressione e` necessario verificare le specifiche, oltre che nei 4 punti
gia` citati, nelle due situazioni:
• Velivolo in salita, Take-Off
• Velivolo in discesa, Landing
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Figura 1.10: Schema Cabin Pressure Control System [13]
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1.4.2 Controllo Temperatura
La temperatura in cabina piloti e cabina passeggeri deve rimane nel range
di 18 − 30◦C sia in condizioni di normale funzionamento che in presenza
di guasto. Il sistema ECS deve essere in grado di riscaldare o raffreddare
le diverse zone in ogni condizione ambientale e considerando le potenze
termiche generate all’interno dai vari sistemi e dal metabolismo umano. In
generale un sistema di condizionamento deve essere in grado di:
• Portare la cabina piloti e la cabina passeggeri alla temperatura di
23◦C in 30 minuti partendo da una temperatura di 40◦C in cabina ,
con il 10% della potenza termica prodotta dai sistemi elettrici, tutte le
porte chiuse, al suolo in condizioni di Giorno Caldo con il massimo
irraggiamento solare e il 70% di umidita` [7].
Le proprieta` termodinamiche dalla portata d’aria dal ECS per garantire
la temperatura desiderata in cabina possono essere stimate scrivendone





Per ottenere un velivolo AEA in cui tutti i sistemi di bordo del velivolo che ri-
chiedono potenza idraulica e pneumatica sono rimpiazzati con sistemi elet-
trici, e` necessario monitorare e gestire l’energia elettrica a bordo in modo
da prevenire fenomeni di sovraccarico o possibili cali di potenza che com-
prometterebbero il corretto funzionamento di quei sistemi critici per la sicu-
rezza. Il software Shared Simulation Environment (SSE),realizzato all’inter-
no del progetto Clean Sky a cui ha partecipato il Dipartimento di Ingegne-
ria Civile Industriale-sezione Aerospaziale dell’Universita` di Pisa (UniPi) e´
stato sviluppato con lo scopo di simulare il comportamento di tutti i siste-
mi elettrici presenti a bordo in modo da poter costruire uno strumento da
utilizzare per la progettazione e validazione delle logiche di gestione dell’e-
nergia elettrica a bordo. In pratica il Shared Simulation Environment non e`
altro che l’insieme dei modelli di tutti i sistemi elettrici di bordo e del sistema
di gestione dell’energia.
15
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I modelli dei diversi sistemi sono stati realizzati secondo tre livelli cre-
scenti di complessita`:
Architectural Livello-1 Semplici modelli non-dynamic per la stima prelimi-
nare dell’energia richiesta
Functional Livello-2 Combinazione di semplici modelli dinamici e steady-
state per una preliminare implementazione del sistema di controllo e
gestione dell’energia
Behavioural Livello-3 Modelli dettagliati per lo studio della qualita` della
potenza elettrica, della richiesta di energia elettrica e della stabilita´
della relativa rete di distribuzione
I modelli di Livello-1 non vengono utilizzati poiche´ non si prestano a una
simulazione dinamica. Non tutti i modelli sono sviluppati al Livello-3 e, nel
caso lo fossero, sono accompagnati dal Livello-2, in modo da lasciare all’u-
tente la libera scelta di quale usare. Il software SSE non simula gli effetti di
eventuali guasti dei sistemi. I modelli sono stati sviluppati in diversi ambien-
ti di simulazione quali AMESim (vers11.2.0/rev11 SL2), Dymola (vers2013)
e MATLAB/Simulink (verRO11b/7.8). Nella Figura 2.1 e` riportato la struttura
top-level del SSE in ambiente Simulink. Qui si possono notare i diversi bloc-
chi costituenti il software di cui ne viene fatto l’elenco evidenziando quelli
oggetto del presente lavoro di tesi:
• Mission Profile
• Engine
• Electrical Power Generation System
• Energy Management System























































































































































































































































































































































































































































































Figura 2.1: Interfaccia Simulink SSE
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• Flight Control System
• Landing Gear System
• Ice Protection System
• Global Thermal Aircraft Architecture
• Environmental Control System
• Cabin Temperature Controller




Nel blocco Engine l’utente puo` settare il valore costante dei giri del mo-
tore (RPM).
I blocchi Fligth Control System e Landing Gear System contengono i mo-
delli di Livello-2 sviluppati da UniPi che simulano le prestazioni del sistema
di attuazione dei carrelli e dei controlli primari e secondari del velivolo. Sia
i carrelli che le superfici di controllo sono movimentati mediante attuatori
elettromeccanici (Electro Mechanical Actuators EMA).
2.1 Mission Profile
Il primo blocco della lista detto Mission Profile provvede ad importare me-
diante il file Input time history.txt la storia temporale delle manovre del ve-
livolo, con i comandi del pilota e le condizioni ambientali esterne. Tali dati
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sono ottenuti off-line mediante un simulatore di volo, sviluppato da Uni-
Pi, capace di riprodurre le missioni tipiche di un velivolo regionale turbo-
prop. Nella Tabella 2.1 viene illustrata la strutta del file Input time history.txt
evidenziando i dati che interessano il presente lavoro.
Colonna Variabile Unita´ Output
1 Tempo di simulazione sec −
2 Quota m Env. Cond.
3 Mach − A/C Flight Data
4 Angle of attack rad A/C Flight Data
5 Angle of sideslip rad A/C Flight Data
6 Acceleration x-body m/sec2 A/C Flight Data
7 Acceleration y-body m/sec2 A/C Flight Data
8 Acceleration z-body m/sec2 A/C Flight Data
9 Roll angle ϕ rad A/C Flight Data
10 Pitch angle θ rad A/C Flight Data
11 Yaw angle ψ rad A/C Flight Data
12 Angular Velocity x-body rad/sec A/C Flight Data
13 Angular Velocity y-body rad/sec A/C Flight Data
14 Angular Velocity z-body rad/sec A/C Flight Data
15 Angular Acceleration x-body rad/sec2 A/C Flight Data
16 Angular Acceleration y-body rad/sec2 A/C Flight Data
17 Angular Acceleration z-body rad/sec2 A/C Flight Data
18 Aileron Command rad Pilot Commands
19 Rudder Command rad Pilot Commands
20 Elevator Command rad Pilot Commands
21 Flap Command rad Pilot Commands
22 Spoiler Command rad Pilot Commands
23 Landing gear (boolean) − Pilot Commands
24 Throttle position (%) − Pilot Commands
25 ECS start − Pilot Commands
26 Cabin reference temperature ◦C− Pilot Commands
27 IPS Command − Pilot Commands
28 Thrust N A/C Flight Data
29 Cabin reference pressure Pa Pilot Commands
Tabella 2.1: Struttura Output blocco Mission Profile[6]
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2.2 Electrical Power Generation System EPGS
Il blocco EPGS (Livello 2) contiene il modello del generatore di corrente,
realizzato da un partner del progetto Clean Sky in ambiente Simulink e del
sistema di regolazione del suo voltaggio in uscita (Generator Control Unit
GCU) e del sistema di raddrizzamento della corrente. Nella Tabella 2.2
vengono riportate le principali caratteristiche del generatore.
Velocita´ normale di rotazione 1200− 20000rpm
Corrente AC tri-fase in uscita 250AACrms
Voltaggio AC tri-fase in uscita 120V ACrms fase-neutro
Voltaggio DC rettificato in uscita 270V DC
Potenza stabile in uscita 70kW
Tabella 2.2: Caratteristiche Generatore di corrente
La corrente assorbita da tutti i sistemi e il numero di giri del motore sono
input del EPGS. Il feed-back sulla corrente elettrica permette di valutare
possibili variazioni del voltaggio richiesto rispetto al valore nominale di 270
volts. In tal caso il EMS applica la sua strategia di gestione dell’energia e
diminuisce il voltaggio richiesto dai vari sistemi.
2.3 Energy Managment System(EMS)
Il modello del EMS (Livello 2), realizzato in ambiente Dymola-Modelica da
partner del progetto Clean Sky, simula la logica di gestione dell’energia ri-
portata in Figura 2.2. Esso monitora continuamente la corrente di output
del EPGS e la sua derivata. Nel caso in cui l’ EMS registra un sovracca-
rico, esso attraverso switch modulati ad alta frequenza (Solid State Power
Controllers SSPCs), attua una repentina riduzione della potenza assorbita.
Se il sovraccarico persiste, la logica richiede al ECS di ridurre la potenza
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Figura 2.2: Logica EMS [9]
assorbita. Fra il ECS e il EMS esiste una particolare interfaccia di dialogo
poiche´ non e` possibile ridurre la potenza assorbita dal ECS riducendogli
semplicemente la potenza in ingresso. L’ EMS puo` chiedere al ECS una
riduzione della potenza assorbita fino a che tale riduzione non degradi le
sue prestazioni minime accettabili, condizione segnalata dall’ECS con un
segnale di warnings al EMS (ECS flag).
2.4 Global Thermal Aicraft Architecture
Il Global Thermal Aircraft Architecture (Livello 2), realizzato in ambiente
AMESim da un partener Clean Sky ed integrato nel sistema SSE in Si-
mulink usando un’interfaccia di co-simulazione, da le condizioni climatiche
(temperatura, pressione, umidita´) delle diverse zone della fusoliera in fun-
zione degli scambi termici tra le zone e con l’esterno e con il flusso d’aria
proveniente dal sistema di ventilazione del ECS. Nel modello vengono in-
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Figura 2.3: Schema interazione tra le diverse zone e con l’esterno [8]
fatti presi in considerazione i volumi e la geometria delle singole zone, le
potenze termiche prodotte al loro interno e le condizioni ambientali ester-
ne al velivolo in ogni condizioni di volo. Nella Figura 2.4 e` riportato uno
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In Figura 2.4 e` riportato lo schema di interazione tra le diverse zone e
delle stesse con l’esterno e il sistema di ventilazione.
Nel modello lo scambio termico tra le diverse zone e con l’esterno, at-
traverso il perimetro delle stesse, e` caratterizzato da l’equazione (2.1) di
scambio termico per conduzione nell’ipotesi di flusso monodimensionale
qcond = U ·A ·∆T (2.1)
definendo il coefficiente di scambio termico globale U in W/m2K e la su-
perficie di scambio A in m2. La temperatura della pelle (skin) del velivolo e`
stimata nel seguente modo:
Velivolo in movimento Mach > 0
Tskin = (1 + 0.18 ·Mach2) · Tamb
Velivolo a terra Tamb > 0
Tskin = 273.15 + (Tamb − 273.15) · 1.238
dove il secondo termine a destra valuta in modo semplice l’effetto del-
la radiazione solare. Nel caso fosse necessario una valutazione piu`
accurata di tale effetto bisognera` risolvere in modo iterativo il bilancio
termico di una superficie con coefficiente di assorbimento α soggetta
alla radiazione solare Φsolar dato dalla (2.2)
α·Φsolar ·cosϕ+·σBoltzamn ·(T 4amb − T 4skin) + h · (Tamb − Tskin) (2.2)
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Figura 2.4: Global Thermal Aircraft Architecture
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Le condizioni ambientali esterne sono valutate mediante il modello ISA data
la quota e la velocita` di volo del velivolo. Per la radiazione solare sono usati
dati tabulati (look-up table) in funzione della quota di volo Figura 2.5. Oltre
Figura 2.5: Radiazione Solare in funzione della Quota [14]
alle potenze termiche dovute alla radiazione solare e allo scambio termico,
per ogni ambiente vengono prese in considerazione le potenze termiche
prodotte all’interno del volume stesso quali:
• Potenza termica dovuta al metabolismo dei passeggeri e dell’equi-
paggio
• Potenza termica dovuta ai sistemi elettrici e all’avionica
• Potenza termica dovuta alle luci
• Potenza termica dovuta agli intrattenimenti (In-Flight Entertainment
IFE)
Il sistema di ventilazione e` caratterizzato da:
• Fattore di distribuzione Z
• Coefficiente di scambio termico (W/K)
• Rateo del ricircolo
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2.5 Electric Environmental Control System
Il modello del E-ECS (Livello 2) realizzato in ambiente Simulink da un part-
ner del progetto Clean Sky e` protetto da segreto industriale e quindi si
presenta in forma criptata Figura 2.6.
Figura 2.6: Interfaccia Simulink E-ECS [10]
Il modello e´ suddiviso essenzialmente in due parti:
• Modello fisico
• Modello controllo
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Il modello fisico del E-ECS e` composto da LRU (Linear Replacceable
Unit). Ogni LRU contiene le equazioni ed i parametri che descrivono il
funzionamento di ogni componente ed e` indipendente da ogni altro. I com-
ponenti termodinamici sono modellati mediante mappe delle prestazioni
mentre per i componenti accessori vengono utilizzati parametri costanti. E´
importante sottolineare che il modello non prende in considerazione l’umi-
dita` dell’aria ma si basa sulla ipotesi di aria secca. Il modello di control-
lo contiene le diverse strategie riguardanti la riconfigurazione dei pacchi
agendo su componenti tipo valvola o motore. Le strategie di controllo defi-
niscono la configurazione dei pacchi in modo da ottenere la temperatura e
la portata desiderata del flusso d’aria in uscita.
Figura 2.7: Perimetro modello E-ECS [10]
Il modello comprende un solo Pacco. In Figura 2.7 e` illustrato il perime-
tro del modello da cui sono esclusi la presa d’aria RAM, la fonte d’aria del
pacco, il sistema di distribuzione e ricircolo e la valvola di scarico.
In Figura 2.8 sono riportate le condizioni al contorno del ECS.
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Figura 2.8: Interfaccia ECS [10]
Variabile Designazione Input/Output Unita`
Quota Velivolo ZA Input ft
Mach MACH Input -
Temperatura esterna OAT Input K
Pressione in cabina P CAB Input Pa
Temperatura in cabina T CAB Input K
Tabella 2.3: AMBIENT CONDITIONS [10]
Variabile Designazione Input/Output Unita`
Pressione Totale PIP Input Pa
Temperatura Totale TIT Input K
Umidita´ aria RAMIWC Input non considerato g/kg
Tabella 2.4: Pack Inlet [10]
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Variabile Designazione Input/Output Unita`
Pressione
Totale in entrata RAMIP Input Pa
Temperatura
Totale in entrata RAMIT Input K
Umidita´ aria RAMIWC Input non considerato g/kg
Pressione
totale allo scarico RAMOP Input Pa
Tabella 2.5: RAM AIR INLET&RAM AIR OUTLET [10]
Variabile Designazione Input/Output Unita`
Pacco ON/OF PACK ON Input N/A(boolean)
Temperatura di riferimento TGT PDT Input ◦C
Incremento Potenza ECS ECS I Input NA(boolean)
Decremento Potenza ECS ECS D Input NA(boolean)
Tabella 2.6: ECS ORDERS [10]
Variabile Designazione Input/Output Unita`
Voltaggio ECS ECS V Input V
Tabella 2.7: ELECTRICAL SUPPLY [10]
Variabile Designazione Input/Output Unita`
Portata PDFM Output kg/s
Temperatura PDT Output K
Umidita´ aria PDWC Input non considerato g/kg
Tabella 2.8: PACK DISCHARGE [10]
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Variabile Designazione Input/Output Unita`
ECS Power
Management
Min Flow flag ECS MIN FLOW Output NA boolean
ECS Power
Management
Normal Flow flag ECS NORMAL FLOW Output NA boolean
ECS Power
Management
Stabilizing flag ECS STABILIZING Output NA boolean
Tabella 2.9: POWER MANAGMENT [10]
Variabile Designazione Input/Output Unita`
ECS electrical absorbed Current ECS C Output A
Tabella 2.10: ELECTRICAL CONSUMPTION [10]
Capitolo 3
Modello di cabina
Per controllare l’ECS e` necessario stimare la portata e la temperatura del
flusso d’aria necessari per raggiungere il livello di comfort voluto negli am-
bienti pressurizzati. E´ dunque indispensabile avere a disposizione un mo-
dello matematico che descriva la dinamica di questi ambienti in termini di
pressione e temperatura. Prendere in considerazione l’intero modello, co-
stituito da tutte le zone in cui e` suddiviso il velivolo e riportato in Figura 2.4,
diventerebbe complesso soprattutto in sede di sintesi del controllo. In via
semplificativa e` stato realizzato un modello non stazionario a parametri
concentrati della sola cabina passeggeri al quale riferirsi sia per il progetto
del ECS che per la sintesi del controllo in pressione e temperatura.
3.1 Modello non stazionario a parametri concentrati
di cabina
Considerando solo la cabina passeggeri Figura 3.1, valendo lo stesso per
le altre zone, ne e` stato sviluppato un modello non stazionario a parametri
concentrati.
31
CAPITOLO 3. MODELLO DI CABINA 32
Le ipotesi alla base del modello sono:
• Le proprieta` termodinamiche in cabina variano con il tempo ma sono
uniformi nello spazio
• Si trascura l’umidita` dell’aria
• Le proprieta` termodinamiche dell’aria in uscita dalla cabina sono ugua-
li a quelle di cabina
Figura 3.1: Modello Cabina
Ponendo:
V Volume aria in cabina (m3)
ρ Densita´ aria in cabina (kg/m3)
T Temperatura dell’aria in cabina (K)
p Pressione dell’aria in cabina (Pa)
h Entalpia specifica del flusso d’aria (J/kg)
e Energia specifica dell’aria in cabina (J/kg)
Cp Calore specifico a pressione costante dell’aria 1005J/kg ·K
Cv Calore specifico a volume costante dell’aria 717J/kg ·K
R Costante specifica dell’aria 288J/kg ·K
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m˙in Portata massica d’aria in ingresso alla cabina (kg/s)
m˙out Portata massica d’aria in uscita dalla cabina (kg/s)
Qext Potenza termica scambiata con l’esterno (W )
Qint Potenza termica prodotta all’interno della cabina (W )
Cinert Calore specifico degli elementi passivi in cabina (Pareti, arredi, ecc.)
(J/kg)
L’equazione di continuita` di massa per il sistema sara`
dρ
dt
· V = m˙in − m˙out (3.1)




· V + CinertdT
dt
+ m˙out · hout − m˙in · hin (3.2)
l’equazione di stato termica
p = R · ρ · T (3.3)




dt · V = m˙in − m˙out
Qext +Qint =
d(ρ·e)
dt · V + Cinert · dTdt + m˙out · hout − m˙in · hin
p = R · ρ · T
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Il bilancio di energia (3.2) del sistema puo` essere riscritto date che
siano le equazioni di stato caloriche per un gas perfetto

e = Cv · T ⇒ dedt = Cv · dTdt
h = Cp · T ⇒ dhdt = Cp · dTdt
ed essendo
R = Cp − Cv




· V · e+ de
dt
· V · ρ+ CinertdT
dt
+ m˙out · hout − m˙in · hin
dall’equazione di continuita´ della massa (3.1) e dalle equzioni di stato
caloriche




+m˙out·Cp · Tout−m˙in·Cp · Tin
raccogliendo ed elaborando ancora
(Cinert+Cv·V ·ρ)dT
dt
= Qext+Qint+R·(m˙int · Tin − m˙out · T )+m˙in·(Cv · Tin − Cv · T )
(3.4)
L’equazione (3.4) consente di valutare le variazioni di temperatura della
cabina in funzione delle potenze termiche interne ed esterne, della portata
in ingresso e in uscita dalla cabina.
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Figura 3.2: Potenze termiche interne
3.1.1 Potenze termiche interne
Con il termine Qint si prende in considerazione tutte le fonti di calore pre-
senti in cabina quali
• Il corpo umano con il suo metabolismo Qmet
• Le luci e sistemi elettrici Qlight
• I sistemi di intrattenimento (In Flight Entrateinamant IFE) QIFE
Dunque si ha
Qint = Qmet +Qlight +QIFE (3.5)
Per quanto riguarda le quote date da QLight e da QIFE queste cambiano
sensibilmente da velivolo a velivolo e in ogni fase del volo.
Metabolismo Umano
Il calore prodotto dal corpo umano con il suo metabolismo dipende da molte
caratteristiche del corpo e dall’attivita` che esso svolge. In generale si puo`
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assumere che il calore prodotto dal metabolismo umano Qmetnelle diverse
condizioni di attivita` fisica sia dato dai valori espressi nella Tabella 3.1
Attivita` fisica Potenza termica W
Dormire 50
Seduto a riposo 70
Leggero lavoro manuale 100
Moderato lavoro manuale 200
Intenso lavoro manuale 300
Tabella 3.1: Metabolismo Umano
Dato il numero di passeggeri a bordo Npax, la potenza termica comples-
siva rilasciata in cabina puo´ essere calcolata semplicemente
Qmet = Qmet ·Npax (3.6)
3.1.2 Potenze termiche scambiate con l’esterno
Con il termine Qext vengono prese in considerazioni le potenze termiche
trasmesse dalla cabina all’ambiente esterno e viceversa. In particolare
questo sono dovute allo scambio termico attraverso le pareti e i finestrini e
all’irraggiamento solare. Avremo quindi:
• Scambio termico attraverso il perimetro Qcond
• Irraggiamento Solare Qirr
Dunque
Qext = Qcond +Qirr (3.7)
Scambio termico per conduzione
Lo scambio termico tra la cabina e l’esterno avviene per conduzione at-
traverso la pelle e lo strato isolante della parete della cabina. In generale
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Figura 3.3: Potenze termiche scambiate con l’esterno
l’equazione per lo scambio termico per conduzione e` data dalla legge di
Fourier che per il caso monodimensionale e`
Qcond = U ·A · dT
dy
= U ·A · (Tpar-ext − Tpar-int) (3.8)
dove
U Coefficiente di scambio termico globale W/m2 ·K
A Superficie di scambio termico m2
Tpar-ext Temperatura parete lato esterno K
Tpar-int Temperatura parete lato interno K
La temperatura della parete interna della cabina puo´ essere stimata
considerando lo scambio termico per convenzione generato dal flusso d’a-
ria in arrivo dal sistema di ventilazione e che lambisce le pareti.Si puo`
scrivere
Qconv = h · S · (T − Tpar-int) (3.9)
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dove
h Coefficiente di scambio termico per convenzione W/m2 ·K
S Superficie di scambio termico m2
T Temperatura aria in cabina K
Il coefficiente di scambio termico per convenzione dipende dal grado di
ventilazione della cabina e da molti altri parametri. Nel modello utilizzato in
questo lavoro di tesi la temperatura della parete interna e` stata considerata
per semplicita` uguale a quella dell’aria in cabina. Per quanto riguarda la
temperatura della parete esterna della cabina (skin) bisognerebbe fare un
bilancio termico considerando vari fenomeni ma, anche in questo caso per
semplicita` di trattazione, verra` considerata pari alla temperatura adiabatica
di parete per velivolo in movimento







Pr Numero di Prandtl (0.7 per l’aria)
Minf Numero di Mach di volo
OAT Temperatura aria all’esterno
e per velivolo fermo si adotta l’espressione utilizzata nella sezione 2.4
che tiene conto della radiazione solare
Tpar−ext = 273.15 + (OAT − 273.15) · 1.238 (3.11)
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3.2 Modello Valvola di Scarico
Per il controllo della pressione in cabina i velivoli sono dotati di valvole di
scarico (outflow), a farfalla o con particolari geometrie Figura 3.4, poste di
solito nel cono posteriore di fusoliera.
Figura 3.4: Tipi di Valvola di outflow
Per il calcolo della portata in uscita m˙out si puo` considerare il flusso
in un condotto convergente con trasformazione isoentropica tra la sezione
d’ingresso e quella ristretta, seguita da una trasformazione isobara dalla
sezione ristretta alla sezione di uscita. La velocita` di efflusso del fluido dal-
la valvola e´ calcolabile mediante l’equazione di De Saint Venant e quindi
e` possibile, nota l’area della sezione della valvola, calcolare la portata in
uscita in funzione della temperatura a monte e del rapporto tra la pressione
a monte e a valle della valvola. Come noto, il flusso attraverso un condot-
to convergente presenta due regimi, subsonico e sonico, caratterizzati dal











che esprime il valore fra le pressioni a valle pdown e a monte pup per cui
nella valvola si raggiunge la velocita` del suono nella sezione ristretta. La
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portata nei due regimi puo` essere dunque espressa dalla






Aeff = A · (1− cosϕ) Area effettiva della sezione
Cd Coefficiente di scarico




dove A e` l’area della sezione della valvola di raggio r
A = pi · r2 (3.14)
Figura 3.5: Valvola a farfalla
e ϕ ∈ [0; pi2 ] e` l’angolo tra l’organo mobile e l’asse ortogonale all’asse
del condotto. Il coefficiente di portata varia a seconda del regime sonico o
subsonico del flusso attraverso la valvola ed in particolare si ha





































Per quanto riguarda il calcolo della temperatura dell’aria in uscita, si
ipotizza che tra la sezione ristretta e la sezione di uscita vi sia un recupero
isobaro tale da poter considerare Tout = Text e cioe´ che la temperatura di
vena fluida sia uguale a quella dell’ambiente esterno.
3.3 Modello Cabina+Valvola
Il modello fin qui descritto e` stato svilluppato in ambiente MatlabSimulink e
validato mediante un modello realizzato in ambiente AMESim.
3.3.1 Modello MatlabSimulink
Il modello realizzato in ambiente MatlabSimulink Figura 3.6 e` composto
essenzialmente da 4 blocchi Figura 3.7
Cabin Contiene le equazioni del Sistema Cabina
Termal flows Contiene i modelli per le Potenze termiche interne ed ester-
ne
Valve model Contiene il modello della valvola a farfalla
Ext-conditions Traduce la quota del velivolo in termini di pressione e tem-
peratura esterna utilizzando il modello ISA
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Figura 3.6: Modello Cabina-Valvola top level
Dalla Figura 3.6 si vede che il Cabin System (Cabina+Valvola) ha come
input
• La portata e la temperatura del flusso in arrivo dal ECS rispettivamen-
te mdot-in in kg/s e TECS in K
• La quota del velivolo hAC in m che viene poi tradotta in termini di
temperatura e pressione rispettivamente OAT (Outside Air Tempera-
ture) in K e OAP (Outside Air Pressure) in Pa all’interno del blocco
Ext-conditions
• L’angola di apertura della valvola a farfalla di out-flow ϕ in deg
e come output
• Condizioni ambientali in cabina in termini di pressione e temperatura
rispettivamente Tcabin in K e Pcabin in Pa
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Figura 3.7: Modello Cabina-Valvola
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Tutte le costanti e le variabili considerate tali sono inizializzate mediante
un M-file. Tutte le equazioni sono state riprodotte mediante Embedded
MATLAB Function.
3.3.2 Modello AMESim
Lo stesso modello e` stato realizzato in ambiente AMESim per la validazione
del modello sviluppato in MatlabSimulink. In ambiente AMESim e` possibile
lavorare con componenti della libreria che hanno gia` il modello matematico
relativo al proprio interno.
Figura 3.8: Modello Cabina+Valvola in ambiente AMESim
Come si puo` vedere in Figura 3.8 infatti, il modello realizzato in AMESim
e` costituito dai componenti
GMCH00 (1) simula la dinamica di un volume fisso di gas (la cabina), sog-
getto a scambi termici, in termini di pressione e temperatura. Ha co-
me ingressi la temperatura e la portata del flusso dal ECS in ingresso
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in cabina, le potenze termiche scambiate con l’esterno e generate al
suo interno ed e` collegata alla valvola a farfalla.
GMBUTTVALVE010 (4) simula la dinamica della valvola a farfalla di out-
flow. Ha come ingresso l’angolo di apertura della valvola ϕ ∈ (0; 90)deg.
GM-AIR(3) importa le caratteristiche dell’aria secca.
Q-OUT (7) supercomponente in cui vengono riprodotte le potenze termi-
che scambiate con l’esterno.
Q-IN(7) supercomponente in cui vengono riprodotte le potenze termiche
sviluppate all’interno della cabina.
GMVS001(5) da le condizioni esterne, dove scarica la valvola, in termini di
temperatura e pressione.
GMVS002(6) da le caratteristiche del flusso d’aria proveniente dal ECS in
termini di temperatura e pressione.
Il componente 2 serve solo nel caso in cui si volesse considerare una
miscela di gas anziche´ aria secca.
Capitolo 4
Sistemi di controllo
Il Sistema Cabina-Valvola di outflow puo` essere visto come un sistema
MIMO Figura 4.1 a 2 uscite e 3 ingressi rispettivamente
Figura 4.1: Sistema MIMO Cabina-Valvola di Outflow
• TcabinTemperatura in cabina
• Pcabin Pressione in cabina
e
• Tecs Temperatura portata d’aria da ECS
• mdot-in Portata d’aria da ECS
• ϕvalve Angolo di apertura della valvola di outflow
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Il sistema di equazioni e` quello visto nel precedente capitolo. Di seguito
verranno prese in considerazione le singole uscite, temperatura e pressio-
ne, e ne verra` sintetizzato il controllo retrazionandole rispettivamente con
la temperatura del flusso d’aria in arrivo dal ECS e con l’angolo di apertura
della valvola di outflow. L’ingresso mdot-in verra` invece considerato costan-
te. Come gia` detto la sintesi dei controlli verra` fatta partendo dal sistema
semplificato Cabina-Valvola di outflow per poi farne un tuning sul sistema
completo del velivolo. Nel sistema semplificato l’ECS e` stato considerato
come un guadagno puro e dunque non preso in considerazione.
4.1 Controllo in pressione
Il controllo in pressione dell’aria in cabina ha tre obiettivi:
• Mantenere il differenziale di pressione ∆P = Pcabin−Pext, imposto da
limitazioni strutturali e pari a 55− 62kPa (8− 9psi)
• Limitare la pressione in cabina a quella relativa alla quota di 8000ft o
2440m e cioe´ di 75kPa (10.9psi)per garantire un’adeguata pressione
parziale dell’ossigeno e quindi prevenire l’ipossia
• Limitare il rateo di salita e discesa della pressione durante le fasi di
take-off e landing, ed in generale, in modo da non creare disturbi
all’orecchio dei passeggeri
Tali obiettivi vengono perseguiti dimensionando l’area della sezione della
valvola di outflow in modo opportuno e modulandone l’apertura mediante
un’adeguata legge di controllo. Dall’equazione di stato dei gas (3.3) e dal
bilancio di massa (3.1) possiamo scrivere, sotto l’ipotesi che la temperatura
non vari sensibilmente durante le variazioni di pressione e cioe` che sussiste
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dove come gia´ visto









































Il coefficiente di portata e` Cm = 0.0349 costante per flusso sonico e Cm =
f(pdownpup ) per flusso subsonico. Ponendo la pressione a valle della valvola
pari a quella esterna pdown = OAP , la pressione a monte come anche la
temperatura pari a quella di cabina rispettivamente pup = Pcabin e Tup =
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Si puo` vedere che la variazione di pressione all’interno della cabina e` data
da due termini, uno dovuto alla portata in ingresso dal ECS e l’altro dovu-
to alla portata in uscita funzione dell’angolo di apertura della valvola e dal
suo regime. In particolare si puo` notare che nel caso in cui nella valvola
si instauri il regime sonico la portata in uscita risulta essere lineare nella
pressione e non lineare in ϕ. Mentre, se la valvola si trova in regime sub-
sonico la portata in uscita risulta essere non lineare nella pressione come
in ϕ. L’equazione differenziale e´ stata dunque linearizzata attorno al punto
di equilibrio con velivolo al suolo e
• Apertura della valvola del 90%
• Temperatura in cabina Tcabin = 296.15K
• Pressione in cabina Pcabin = 101725Pa
• Temperatura esterna OAT = 313.15K
• Pressione esterna OAP = 101325Pa
• Portata d’aria da ECS m˙in = 0.8334kg/s
Tale condizione di equilibrio corrisponde, inoltre, con la condizione di-
mensionante della valvola poiche` rappresenta la condizione critica per il
funzionamento della stessa.
Infatti in tale condizione il flusso nella valvola e` sicuramente in regime
subsonico e osservando l’andamento del coefficiente di portata in Figu-
ra 4.2 si osserva che esso assume valori molto bassi per rapporti di pressio-
ne prossimi all’unita`. Considerando una pre-pressurizzazione della cabina
per portare il coefficiente di portata in punto ragionevole della curva Figu-
ra 4.2, risulta necessaria una valvola con una sezione di A = 0.0452m2 e
CAPITOLO 4. SISTEMI DI CONTROLLO 50
Figura 4.2: Andamento Coefficiente di Portata
dunque con raggio rvalve = 0.12m. Passando al dominio di Lapalce e linea-
rizzando dalla equazione (4.2) esplicitata per i due regimi di funzionamento







• τ = 0.386s;
• k = 2.1961
Partendo da questa funzione di trasferimento e utilizzando la tecnica
del Loop-Shaping sul sistema completo e` stata determinata la funzione
di trasferimento del controllore in pressione che risulta essere una rete
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Figura 4.3: Controllo in Pressione






Inoltre e` stato aggiunto un contributo all’angolo di apertura della valvola ϕ
puramente proporzionale a m˙in.
4.2 Controllo in Temperatura
Per il controllo in temperatura bisognera` modulare la temperatura della por-
tata d’aria (posta costante) proveniente dal ECS, in modo da soddisfare i
requisiti imposti.
Figura 4.4: Controllo in Temperatura
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Dalla equazione (3.4) trascurando i termini dovute alle potenze termi-
che si ottiene
ρ · cp · dTcabin
dt
= m˙int · cp · (Tecs − Tcabin) (4.6)









Nel punto operativo prima considerato per il controllo in pressione si ot-
tiene τ = 188s. Tale costante di tempo denota una netta separazione in
frequenza tra le variazioni di pressione e quelle di temperatura convalidan-
do l’ipotesi di base della sintesi del controllo in pressione. Il controllo in
temperatura sara´ di tipo PID con costanti
• kp = 8
• ki = 0.1




Una volta sintetizzati i controlli in pressione e temperatura e dimensiona-
ta la valvola si procede alla loro integrazione nel modello globale del ve-
livolo. Per quanto riguarda la valvola di outflow questa e` stata introdotta
nel Global Thermal Aircraft Architecture in ambiente AMESim utilizzando
il componente GMBUTTVALVE010 nel supercomponente UNDERFLOOR
visibile in Figura 2.4 di cui si riporta la struttura bottom-level Figura 5.1.
Figura 5.1: Struttura underfloor
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Come e` possibile vedere in Figura 5.1 la valvola di outflow ha come
ingresso l’angolo di apertura ϕ comandato dal controllo in pressione ed e`
interfacciata con l’ambiente esterno OAP e con la cabina attraverso una
serie di altre camere che simulano il passaggio dell’aria dalla cabina al
underfloor dove e´ posta la valvola. Per quanto riguarda invece i control-
li, questi sono stati introdotti nel modello SSE in ambiente MatlabSimulink
mediante un blocco denominato TP-Control. Come si puo` vedere dalla
Figura 5.2: SSE top-level con controllo TP
Figura 5.2 il blocco TP-Control ha due ingressi (sulla sinistra): il primo e`
un bus che contiene la temperatura e la pressione di cabina di riferimento
provenienti dal blocco Mission Profile; il secondo e` un bus che contiene
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la temperatura e la pressione misurate in cabina e provenienti dal blocco
Cabin Thermal AC Architecture che contiene l’interfaccia di co-simulazione
con il Global Thermal Aicraft Architecture realizzato in AMESim. Per quan-
to riguarda le uscite, ovviamente ve ne sono due: la temperatura di cabina
processata dal controllo e inviata al ECS e l’angolo di apertura della valvola
di outflow che viene inviato al blocco Cabin Thermal AC Architecture. Per
portare il segnale di controllo dell’angolo di apertura della valvola nel mo-
dello AMESim Cabin Thermal AC Architecture e´ stato aggiunto un segnale
all’interfaccia di co-simulazione.
5.2 Simulazioni
Ultimata la fase di integrazione e` stato possibile andare a verificare il ri-
spetto delle specifiche sia sul controllo in temperatura che su quello in
pressione. Per le simulazioni e` stato utilizzata la macchina a disposizio-
ne del laboratorio di meccanica del volo presso UniPi di cui se ne riportano
le caratteristiche in Figura 5.4. Il metodo di soluzione utilizzato e` ode23t ot-
tenendo un tempo di computazione di 5 secondi per ogni secondo simulato.
Durante ogni test i primi 10 secondi vengono utilizzati per la procedura di
trimmaggio del sistema di gestione dell’energia elettrica a bordo. Il sistema
ECS e i suoi controlli vengono attivati a 10 secondi. I sistemi IPS,LGS e
FCS sono disattivati.
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Figura 5.3: Global Thermal AIrcraft Architecture
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Figura 5.4: Caratteristiche macchina per le simulazioni [6]
Di seguito verranno illustrati i risultati delle simulazioni piu` significa-
tive rispettivamente per il controllo in temperatura e per quello in pres-
sione mentre gli altri verrano riportate in appendice. I test case presi in
considerazione sono:
Temperatura
1. Test sulla capacita` del ECS di portare la temperatura di cabina da
40◦C alla temperatura target di 23◦C in 30 minuti con velivolo al suolo.
(Tcabin-0 = 313.15k,OAT = 313.15K,Pcabin-0 = OAP = 101325Pa)
2. Test Giorno Caldo al livello del mare
(Tcabin-0 = 296.15k,OAT = 313.15K,Pcabin-0 = OAP = 101325Pa)
3. Test Giorno Caldo in crociera
(Tcabin-0 = 296.15k,OAT = 263.15K,Pcabin-0 = 75000Pa,OAP =
43426, 4Pa)
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4. Test Giorno Freddo al livello del mare
(Tcabin-0 = 293.15k,OAT = 253.15K,Pcabin-0 = OAP = 101325Pa)
5. Test Giorno Freddo in crociera




(hcabin-O = 0m,hcabin-fin = 2440mslm, hAC-fin = 6600mslm)
2. Discesa (landing)
(hcabin-O = 2440mslm, hcabin-fin = 0mslm, hAC-0 = 6600mslm, hAC-fin =
0mslm)
5.2.1 Test Case 1 Temperatura
Per la verifica dell’effettivo funzionamento del ECS e del sistema di con-
trollo e` stata riprodotta la condizione prova riportata nel paragrafo 1.4.2
riferendoci alla sola cabina e non considerando l’umidita` ma considerando
il 100% delle potenze termiche prodotte all’interno. Dunque si va a verificare
che l’ECS sia in grado di portare la temperatura in cabina da 40◦C a 23◦C
in 30 minuti considerando al 100% le potenze termiche prodotte all’interno
con velivolo al suolo.
Come si puo` vedere dai risultati riportati in Figura 5.5 la temperatura in
cabina in 600 secondi circa si porta al valore target di 23◦C dimostrando
che il sistema ECS e´ in grado di soddisfare abbondantemente il requisito
dei 30 minuti. Si puo` notare che in cabina si ha una pre-pressurizzazione
voluta per portare la valvola in regime accettabile per poter affrontare la
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Figura 5.5: Temperatura Pressione in Cabina e Angolo Valvola in Cabina Test Case 1
Figura 5.6: Temperatura e portata flusso d’aria da E-ECS Test Case 1
Figura 5.7: Prestazioni elettriche E-ECS Test Case 1
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salita. Dalla Figura 5.7 si puo` notare che la potenza elettrica richiesta dal
E-ECS risulta essere a regime circa 77kW . Mentre la temperatura e la
portata del flusso d’aria dal E-ECS risultano essere(Figura 5.6) a regime
rispettivamente 0◦C e 0.8334kg/s.
5.2.2 Test Case 4 Temperatura
Si e` visto il comportamento del E-ECS nel caso in cui esso debba raffred-
dare la cabina nel Test Case 1. Nel Test Case 4, Giorno freddo a livello del
mare (Tcabin-0 = 293.15k,OAT = 253.15K,Pcabin-0 = OAP = 101325Pa)
se ne illustra il funzionamento in caso di riscaldamento. Dalla Figura 5.8
Figura 5.8: Temperatura e Pressione in Cabina e Angolo Valvola Test Case 4
si puo` vedere che la cabina si porta alla temperatura target di 23◦C in cir-
ca 600 secondi e la pressione si porta al valore gia´ visto nel Test Case
1. In questo caso la temperatura del flusso d’aria dal E-ECS a regime ri-
sulta essere circa 22◦C Figura 5.9 mentre la portata si porta allo stesso
valore del Test Case 1 come anche la pressione in cabina. La potenza
elettrica assorbita a regime in questo test case risulta essere di circa 63kW
Figura 5.10.
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Figura 5.9: Temperatura e portata flusso d’aria da E-ECS Test Case 4
Figura 5.10: Prestazioni elettriche E-ECS Test Case 4
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5.2.3 Test Case 1 Pressione
Con questo Test Case si va a verificare che il controllo in pressione, di cui
se ne puo` intravedere il funzionamento nei test case temperatura preceden-
temente esposti e nei quali si puo` constatare la bonta` del dimensionamento
della valvola di outflow, sia in grado di garantire le specifiche in termini di
rateo di salita della quota della cabina indice della pressione al suo interno.
Come specificato nel paragrafo 4.1 il rateo di salita della quota in cabina
per lunghi periodi non deve essere maggiore di 500ft/minuto(Figura 5.11).
Figura 5.11: Ratei accettabili per il cambiamento di pressione [17]
In Figura 5.12 e` possibile vedere i risultati ottenuti. In particolare si
puo` notare la bonta` del controllo e dunque gli andamenti della pressione in
cabina - che rincorre perfettamente quella target - e quella esterna.
In Figura 5.13 invece e` possibile verificare il rispetto sul rateo di salita
della quota in cabina come da Figura 5.11. In particolare si nota un piccolo
picco (quello iniziale non e` da prendersi in considerazione) che puo` essere
tradotto nella sensazione di ”orecchie tappate”, molto comune al decollo.
In fine in Figura 5.14 viene riportato l’andamento dell’angolo di apertura
della valvola di outflow ϕ.
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Figura 5.12: Andamento Pressioni Test case 1
Figura 5.13: Rateo Quota Cabina Test Case 1
Figura 5.14: Angolo di apertura della Valvola Test Case 1
Capitolo 6
Conclusioni
Il software di simulazione dei vari sistemi elettrici del velivolo All-Electric
con l’integrazione del sistema di condizionamento e del controllo in tem-
peratura e pressione in cabina risulta essere ad un buono stato di avan-
zamento. Nei test case svolti e` stato infatti possibile andare a quantificare
la potenza assorbita dal sistema di condizionamento in diverse situazioni
operative, obiettivo molto importante per il sistema di gestione dell’ener-
gia di un velivolo All-Electric. L’integrazione del sistema di condizionamen-
to e del controllo in temperatura e pressione in cabina non ha inciso sul
tempo computazionale che e` rimasto di 5 secondi per ogni secondo di si-
mulazione. La procedura utilizzata per la sintesi dei controlli mediante un
modello semplificato di cabina ha portato a buoni risultati. L’adattamen-
to dei sistemi di controllo al modello globale del velivolo non ha richiesto
sostanziali cambiamenti ed ha concesso di ottenere buoni risultati. Sia il
controllo in temperatura che quello in pressione risultano soddisfare le spe-
cifiche. Un prossimo passo potra` essere quello di realizzare un controllo
globale della temperatura e della pressione, estendendolo cioe` a tutti gli
ambienti pressurizzati di fusoliera, sviluppando magari una logica con cui
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gestire -quando e` possibile- le temperature dei diversi ambienti mettendo
in comunicazione, attraverso il sistema di ventilazione, un ambiente che ha
una temperatura superiore al target (ad esempio la cabina piloti) con uno
piu` freddo (ad esempio la stiva) senza chiamare in causa l’Air Conditio-
ning Pack. In tal modo si potrebbe ottenere una riduzione della richiesta di




.1 Test Case 2 Temperatura
Test Giorno Caldo al livello del mare
(Tcabin-0 = 296.15k,OAT = 313.15K,Pcabin-0 = OAP = 101325Pa)
Figura 1: Temperatura Pressione in Cabina e Angolo Valvola Test Case 2
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Figura 2: Temperatura e portata flusso d’aria da E-ECS Test Case 2
Figura 3: Prestazioni elettriche E-ECS Test Case 2
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.2 Test Case 3 Temperatura
Test Giorno Caldo in crociera
(Tcabin-0 = 296.15k,OAT = 263.15K,Pcabin-0 = 75000Pa,OAP = 43426, 4Pa)
Figura 4: Temperatura Pressione in Cabina e Angolo Valvola Test Case 3
Figura 5: Temperatura e portata flusso d’aria da E-ECS Test Case 3
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Figura 6: Prestazioni elettriche E-ECS Test Case 3
.3 Test Case 5 Temperatura
Test Giorno Freddo in crociera
(Tcabin0 = 293.15k,OAT = 218.15K,Pcabin-0 = 75000Pa,OAP = 43426, 4Pa)
Figura 7: Temperatura Pressione in Cabina e Angolo Valvola Test Case 5
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Figura 8: Temperatura e portata flusso d’aria da E-ECS Test Case 5
Figura 9: Prestazioni elettriche E-ECS Test Case 5
Test Case Pressione
.4 Test Case 2 Pressione
Discesa (landing)
(hcabin-O = 2440mslm, hcabin-fin = 0mslm, hAC-0 = 6600mslm, hAC-fin = 0mslm)
Figura 10: Andamento Pressioni Test case 2
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Figura 11: Rateo Quota Cabina Test Case 2
Figura 12: Angolo di apertura della Valvola Test Case 2
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